



























































Fig.1-1 Trends of thermal power plants efficiency in 
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Fig.1-3 Appearance and cut view of gas turbine. 
 
Compressor Combustor Blade Nozzle 
1st stage blade 













ガスタービンに関する基本特許は 1895年に米国のC. G. Curtissにより取得され、
1930年代に英国とドイツで相ついで航空機用として実用化された 9)。発電用としては、




























Table 1-1 Combined cycle plants in Chubu Electric Power Co. 











Yokkaichi №4 560 G E（Toshiba） MS7001E 1100℃-class 5 1988 
Chita №1 & 2 529 MHI 501F 1300℃-class 2 1995-96 
Chita №5 & 6 854 G E（Hitachi） MS7001FA  1300℃-class 2 1994-95 
Chita Daini №1 854 G E（Hitachi） MS7001FA  1300℃-class 1 1994 
Chita Daini №2 854 G E（Toshiba） MS7001FA  1300℃-class 1 1996 
Kawagoe №3 1650 G E（Hitachi） MS7001FA  1300℃-class 7 1996 
Kawagoe №4 1650 MHI 501F 1300℃-class 7 1997 



























Fig.1-4 Appearance and cooling structure of 1300℃-class gas turbine blade. 
 
 
Table 1-2 Gas turbine blade materials. 






Substrate GTD111DS GTD111DS IN738LC 
1st 
Coating CoNiCrAlY CoNiCrAlY + Aluminizing /  TBC 
CoNiCrAlY 
/  TBC 
Substrate IN738LC GTD111 IN738LC 
2nd 
Coating － CoCrAlY + A luminizing / CoNiCrAlY CoNiCrAlY 
Substrate U500 GTD111 IN738LC 
3rd 








1960 年代前半まで、TIT は低かったものの燃料中の Na、S、V などの成分に起因
した無冷却翼の腐食が発生し、1960 年代後半からは本格的に実用化された冷却翼に



















ーバーレイコーティングが注目され、1960 年頃に MCrAlY（M；Ni and/or Co）あ
るいは MCrAlX（X；微量添加元素）と呼ばれる合金コーティングが開発された 17)。
元素 M は Ni、Co、Fe などの基本構成成分であり、Cr と Al は合金表面に保護性の
高い酸化皮膜を形成する成分、元素 X は Y、Hf、Si、Ta などの保護性酸化皮膜の補
強維持機能を果たす成分で設計された合金である 15) ,18) ,19)。現在、Table 1-3 2 0 )に示
すように、MCrAlY には元素の配合割合を変えた多くの種類があり、市販品や航空機
用ガスタービンメーカーの仕様となっている組成は、M成分を除くとCrが 15~30%、
Alが 5~16%、Yが 0.1~1%の範囲に収まるものが多い 19)。 
MCrAlY のコーティング方法としては、皮膜の均一性や生産性の観点からプラズマ
溶射やフレーム（燃焼炎）溶射が主に適用されている 19)。溶射装置は、1910 年頃に





減圧プラズマ溶射（Low Pressure Plasma Spraying；LPPS）は真空プラズマ溶射
（Vacuum Plasma Spraying；VPS）とも呼ばれ、真空容器内で雰囲気を制御して
プラズマ溶射を行う溶射法である 21)。近年の TIT の上昇により、MCrAlY の単独使
 9
用ではコーティングの寿命が短いことが分かったため、耐酸化性の向上を目的として
Al 含有量を増加させた MCrAlY の研究が行われたものの、Al 添加量が 13％以上で





Table 1-3 Chemical composition of various MCrAlY  20 ). （mass%） 
Fe N i Co Cr A l Y Hf Mo Si Pt Remarks 
 Bal. 23 18 12 0.3~0.6     PWA1356 
 Bal.  16 6 0.6     NASA Coat 
 Bal.  22 10 1     GEB50TF192 
  Bal. 18 8 0.3~0.6     RR9537/2 
  Bal. 23 12 0.3~0.6     PWA1348 
 32 Bal. 21 8 0.5     GEB50TF195 
Bal.   23 13 0.65     PWA1357 
Bal.   27 4 0.8     GEB50TF122 
 Bal.  20 11 0.3  0.3   RR9537/3 
 Bal. 22 17 12 0.6 0.25  4  PWA1386 
  Bal. 26 16  3    GEB50TF201 












Fig.1-5 Schematic drawing of thermal spraying 16 ). 




CoCrAlY の減圧プラズマ溶射と Al 拡散浸透処理の複合コーティング（GT29Plus）
を開発し、耐酸化性の向上を図った 19)。また、最近では CoNiCrAlY（GT33）を開
発し、実機に適用している。最近では、高速フレーム（High Velocity Oxygen Fuel；











































約 500℃程度であった 24)。Ni 基超合金が 1941 年に開発されるなど材料技術の発展
とともに冷却技術が急速に進展し、航空機用、発電用ともに現状の TIT は約 1500℃
に達している 24) ,25)。1950 年代までは、鍛造による Ni 基超合金のみが製造されてい
たが、1960 年代にはγ’相を含む普通鋳造（Conventionally Cast；CC）合金、1970
年代には一方向凝固（Directionally Solidified；DS）合金、1980 年代には単結晶




Fig.1-8 2 6 )に、GE製発電用大型ガスタービンにおける TITおよび第 1 段動翼設計
メタル温度の上昇の様子を示す。図中には第1段動翼材の名称および動翼材の 137MPa、
105h 相当のクリープ破断温度も合わせて示している。なお、最近 25 年間での TITの
上昇は年平均 25℃程度であり、そのうち冷却技術が年 15℃程度、材料技術が年 10℃
 12 
程度の割合で高温化へ寄与していると言われている 27)。1970 年代には、現在も動翼
材として広く用いられている IN738LC が適用され、1980 年には航空機用 René80
を改良した GTD111 が適用された。1980 年代後半には、1300℃級ガスタービンに一
方向凝固鋳造による GTD111DSが適用され、最近の 1500℃級ガスタービン動翼では
















Fig.1-8 Improvement of gas turbine inlet temperature 












Table 1-4 Chemical composition of blade alloys.   （mass%） 
Alloy  Type N i Cr Co Mo W Ta Nb Ti A l C B Zr Others 
INX750 W Bal. 15.5 - - - - 1 2.5 0.7 0.04 - - Fe 7 
IN713C CC Bal. 12.5 - 4.2 - - 2 0.8 6.1 0.12 0.012 0.1  
IN738 CC Bal. 16 8.5 1.7 2.6 1.7 0.9 3.4 3.4 0.17 0.01 0.1  
IN738LC CC Bal. 16 8.5 1.75 2.6 1.75 0.9 3.4 3.4 0.12 0.01 0.005  
IN792 CC Bal. 12.4 9 1.9 3.8 3.9 - 4.5 3.1 0.12 0.02 0.2  
U500 W/CC Bal. 19 18 4 - - - 2.9 2.9 0.08 0.005   
U520 CC Bal. 19 12 6 1 - - 3 2 0.05 0.005   
U720 CC Bal. 17.9 14.7 3 1.3 - - 5 2.5 0.03 0.033 0.03  
Ren é77 CC Bal. 14.6 15 4.2 - - - 3.3 4.3 0.07 0.016 0.04  
Ren é80 CC/DS Bal. 14 9.5 4 4 - - 5 3 0.17 0.015 0.03  
Ren é142 DS Bal. 6.8 12 1.5 4.9 6.4 - 5 6.2 0.12 0.015 0.02 Re 2.8 
Ren éN5 SC Bal. 7 8 2 5 7 - - 6.2 - - - Re 3, Hf 0.2  
GTD111 CC/DS Bal. 14 9.5 1.5 3.8 2.8 - 4.9 3 0.12 0.012 0.03  
PWA1484 SC Bal. 5 10 2 6 9 - - 5.6 - - - Re 3, Hf 0.1  
CM247LC DS Bal. 8.1 9.2 0.5 9.5 3.2 - 0.7 5.6 0.07 0.015 0.015 Hf 1.4 
CMSX4 SC Bal. 6.5 9 0.6 6 6.5 - 1 5.6 - - - Re 3, Hf 0.1  
MarM247 CC Bal. 8.2 10 0.6 10 3 - 1 5.5 0.16 0.02 0.09 Hf 1.5 

































Fig.1-9 Degradation factors of in-service gas turbine blade 28 ). 
 
 

































Fig.1-10 Creep rupture life of unaged and serviced blades.  
 
 
Fig.1-10 に、発電用 1100℃級ガスタービン第 1 段動翼において 30000h 前後使用
した動翼材（IN738LC）および非加熱部における動翼材のクリープ破断寿命を調査し















































に大気中においても MCrAlY による機械的特性低下の抑制が報告 32)されている。一
方、延性などの MCrAlY の機械的特性は母材の機械的特性に影響を与える 24)ことが














Fig.1-11 Ductility of MCrAlY and aluminide coatings 2) ,5). 
 17 
Pennisiら 33)は、Al拡散浸透処理した Ni基超合金のき裂発生までの引張延性は約
0.2%で、CoCrAlY などの MCrAlY と比較すると小さいことを報告している。また、




なく、MCrAlY により耐食性を付与できると考えられてきた 19)。しかし、吉岡ら 29)
は、CoCrAlY を適用した動翼において、実機使用後に低温部の動翼コーティング層
においてき裂の発生を報告している。 
近年、各種 MCrAlY に Al拡散浸透処理を適用した場合のミクロ組織や処理条件お
よび処理後の機械的特性などに関する研究が行われている。伊藤ら 35)によれば、
MCrAlY に Al拡散浸透処理を施した場合、形成される Al濃化層は外層に Alが濃化
した金属間化合物β相［(Co,Ni)Al］および内層に Cr が濃縮した二層組織になり、
Al 拡散浸透処理により成長するβ相は硬く脆性的であることから、Al 拡散浸透処理






































Fig.1-13 Typical strain -temperature profile of gas turbine blade  39 ). 
 
 




































様化に対応する合金成分や製造法の開発などに関して多数行われてきた 10) ,14) ,16) ,19)。
























の特性に関して多くの研究がなされてきた 2)。薄田ら 49)~51)は、IN700、IN738X お





従来の報告 2) ,52) ,53)より、長時間熱時効が動翼材の組織に与える影響としては、主
にγ’相および粒界炭化物の粗大化、σ相（CoCr）の析出の 3 点に要約でき、組織







































た研究が行われている。薄田ら 50)は、850℃および 950℃で 10000hまでの熱時効を
行った U710 に通常の熱処理条件で再熱処理を行ったところ、850℃熱時効材ではほ
ぼ非加熱材の特性まで回復するが、950℃熱時効材では延性が回復できなかったこと




U520、Nimonic105 および Alloy713C などの動翼材に対する効果も報告 58)されて
いる。河合ら 59)は、Ni基合金の HIP条件として、加熱温度はγ’相が固溶する温度
























および炭化物がマトリクスに固溶する。したがって、HIP および HIP 後の部分溶体
化温度での熱処理と時効熱処理により、劣化材のミクロ組織が未使用材程度まで回復













Fig.1-15 Appearance of typical HIP furnace and schematic  
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